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Актуальність проведених досліджень обумовлена поліпшенням паливної 
ефективності літака і, як наслідок, зменшенням вартості життєвого циклу 
авіаційного двигуна у складі силової установки навчально-тренувального літака 
типу DART-450. Теоретично обґрунтовано льотно-технічні та економічні 
характеристики сучасного легкого літака для навчання льотного складу. В 
основі методів дослідження використовується набір параметрів, 
характеристик і показників, що в цілому відображають техніко-економічну 
досконалість двигуна силової установки технічної системи “силова установка 
– планер” легкого навчально-тренувального літака. 
Наукова новизна одержаних результатів полягає у формуванні нового 
параметричного обрису турбогвинтових двигунів силової установки для 
легкого навчально-тренувального літака типу DART-450 з урахуванням 
моделювання заданого польотного циклу літака та життєвого циклу двигуна. 
Чисельними дослідженнями встановлено, що максимальна дальність 
польоту літака з різними двигунами при однаковій злітній масі визначається, в 
основному, запасом палива, а не економічністю витрати палива. Тому двигун 
найменшої потужності має перевагу у всіх характеристиках, крім злітної 
дистанції, яка найменша у літака з двигуном найбільшої потужності. 
Результатами обгрунтовано, що для виконання задач по навчальному 
тренуванню льотного складу доцільно встановлення двигуна AІ-450СР, який 
має найменшу вартість життєвого циклу. Очевидно, що даний літак із 
встановленим двигуном буде мати найнижчу вартість льотної години. Однак 
для виконання розвідувальних та ударних задач на літаку типу DART-450 
доцільно встановлення двигуна AІ-450СР-2. Для виконання тільки ударних 
задач на літаку типу DART-450 доцільно встановлення двигуна МС-500В-С, 
який має більшу потужність, ніж розглянуті двигуни 
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1. Вступ 
В даний час велика увага приділяється створенню легких літаків, 
призначених для вирішення навчально-тренувальних завдань, моніторингу 
земної поверхні, бізнес перельотів та інше. Здатність приземлитися на 
аеродромі будь-якого класу, простота льотної і технічної експлуатації, 
витонченість внутрішнього оформлення роблять ці легкі повітряні судна 
обґрунтованим вибором для ділових зустрічей, відпочинку, а також тренування 









концептуальні дослідження, в процесі яких досліджуються аеродинамічні і 
техніко-економічні характеристики літака [1–3]. 
Актуальність дослідження техніко-економічних характеристик легких 
навчально-тренувальних літаків (НТЛ) обумовлює необхідність обґрунтування 
потрібних льотно-технічних і економічних характеристик сучасних літаків для 
навчання льотного складу. Важливість проблеми дослідження експлуатаційних 
характеристик ЛА обумовлена актуальністю завдання щодо поліпшення 
паливної ефективності і, як наслідок, зменшення вартості життєвого циклу 
(ЖЦ) двигуна у складі силової установки (СУ) літака [4–6]. 
Оскільки найбільший інтерес представляє зменшення витрати палива 
двигуна, то на перший план виходять дослідження щодо поліпшення 
інтеграційних властивостей СУ і планера ЛА [7]. Використання літаків з 
турбогвинтовими двигунами (ТГД) дозволяє істотно знизити витрату палива. 
При проведенні досліджень необхідно проаналізувати особливості СУ ЛА з 
ТГД, оцінити технічні і економічні характеристики ТГД у складі літака і 
провести оцінку отриманих результатів. Тому в роботі проведені такі 
дослідження для легкого НТЛ. 
 
2. Аналіз літературних даних і постановка задачі 
Льотна підготовка є найдорожчою з усіх видів навчання авіаційних 
фахівців, що визначає особливу відповідальність підходу до вибору засобів 
підготовки льотного складу, в першу чергу, НТЛ і методик навчання [8–11]. 
Підготовка льотного складу в різних країнах світу, як правило, може 
відрізнятися за кількістю льотних годин в процесі навчання, змістом і 
програмами кожного конкретного етапу навчання, а також типами НТЛ. 
Сучасний НТЛ повинен відповідати найвищим техніко-економічним вимогам і 
представляти зацікавленість для потенційних іноземних замовників. 
В теперішній час інтенсивно проводяться дослідження характеристик 
перспективних легких НТЛ. У роботі [12] показано, що легкий багатоцільовий 
літак загального призначення повинен забезпечувати польоти на відстань до  
2,5 тисяч кілометрів. При цьому склад обладнання і конструкція літака повинні 
забезпечувати безперебійну роботу при температурах навколишнього повітря 
від –55 до +40 °С, обов’язково повинна бути реалізована можливість зльоту і 
посадки з грунтових, снігових і льодових майданчиків. У роботі [13] 
обгрунтована актуальність задачі щодо оцінювання льотно-технічних та 
експлуатаційних характеристик літака, особливо його вартості ЖЦ. Проте не 
досліджуються інтеграційні властивості планера літака та його СУ з новим 
двигуном. 
В роботах [14, 15] розкриті основні напрямки розвитку авіаційної науки і 
технологій, але не вказуються конкретні способи і підходи до зменшення 
вартості ЖЦ двигуна у складі НТЛ. Як відомо, висока вартість експе- 
риментальних досліджень характеристик літака ускладнює етапи його 
проектування і виробництва. Проблема вибору оптимальних режимів роботи 
основних підсистем вимагає вирішення взаємопов’язаних завдань марема- 












оптимізації аеродинамічних характеристик і складу устаткування. Залишаються 
не вирішеними питання по визначенню функції мети моделювання, оскільки 
задача є багатопараметричною [16, 17]. 
Методологічною і теоретичною основами досліджень питань застосування 
двигунів на ЛА стали праці провідних вчених в авіаційній області науки [18–
23]. У цих роботах широко застосовуються методи системного аналізу, 
наукового прогнозування, математичної статистики, математичного моде- 
лювання робочих процесів. Проте не розкриті питання щодо визначення 
інтеграційних властивостей двигуна у складі СУ на літаку. Не наведені 
методики по формуванню параметричного обрису двигуна з урахуванням 
польотного циклу НТЛ. 
Для обґрунтування вибору двигуна СУ НТЛ застосовуються різні способи 
погодження характеристик планера і двигуна СУ [24, 25] на основі принципів 
порівняння характеристик ЛА та двигунів, а також використовуються розробки 
ряду науково-дослідних організацій. В основі позрахунків є поняття про 
параметри зав’язки  питоме навантаження на крило і відносний розмір СУ. 
Сьогодні ці принципи розвинені і доповнені, є основою методики вибору 
параметрів робочого процесу ГТД, погодження СУ і планера, частиною систем 
автоматизованого проектування елементів СУ і планеру ЛА. Проте більшість 
сучасних досліджень не є комплексними і не враховують зміну витрат на 
розробку, виробництво та експлуатацію СУ і планера. Такі дослідження носять 
односторонній ефект та не є доцільними. Перш за все, це стосується 
порівняльної оцінки ЛА з використанням показників технічної досконалості. 
Найбільш загальним підходом до оцінки техніко-економічної досконалості 
двигуна СУ ЛА є дослідження величини вартості ЖЦ ЛА [26], яка включає 
також і експлуатаційні чинники. Поняття вартості ЖЦ введене для обліку всіх 
витрат і включає витрати на науково-дослідні та дослідно-конструкторські 
роботи, доведення зразка авіаційної техніки, капіталовкладення на серійне 
виробництво, вартість експлуатації, обслуговування, модернізацію, зняття з 
виробництва і утилізацію об’єкта. Однак у більшості досліджень не 
враховується зміна польотного циклу літака впродовж його експлуатації, що 
впливає на ресурсні та вартісні характеристики двигуна [27]. 
У провідних авіаційних країнах інтенсивно проводяться дослідження 
перспективних двигунів і планерів літаків за допомогою програмних продуктів, 
наприклад, FLUENT [28], ANSYS [29], CFX, FlowVision HPC, IOSO NM, 
САМСТО, ЕСОМІ, CASE, Piano-X, APP, CAD/CAM/CAE, PDM, STEP та інших. 
Однак розрахунок і обґрунтування величини вартості години ЖЦ двигуна або 
планера літака не завжди проводиться спільно і з урахуванням особливостей 
польотного циклу літака, що ускладнює аналіз впливу однієї підсистеми на 
іншу при заданому польотному циклі. Дослідження інтеграційних властивостей 
літака передбачає оцінку взаємовпливу характеристик двигуна СУ і елементів 
планера при певному польотному циклі. 
Відомо, що провідні двигунобудівні фірми витрачають великі кошти на 
розробку і впровадження адаптованих до своїх умов автоматизованих систем 









Unigraphics, Euclid, Cimatron, CATIA, CADDS 5, Pro/Engineer та інші. Однак 
дослідження експлуатаційних характеристик двигуна нового покоління без 
спільного дослідження характеристик об'єкта, на який він буде встановлений, 
виявляються неефективними [31, 32]. 
Тому потребує вирішення проблема, що пов’язана з визначенням 
можливостей зменшення вартості ЖЦ СУ і планера ЛА на основі 
обґрунтування параметричного обрису для поліпшення їх інтеграційних 
властивостей. 
 
3. Мета і завдання дослідження 
Метою проведених досліджень є аналіз та вибір параметричного обрису 
двигуна СУ для легкого НТЛ, що являється актуальною науково-технічною 
задачею. 
Для досягнення поставленої мети необхідно вирішити такі завдання: 
– виявити легкий НТЛ із світового парку легких літаків загального 
призначення, який і маєють багато модифікацій та перспективу розвитку; 
– оцінити зміни льотно-технічних характеристик НТЛ на основі 
математичного моделювання його польотного циклу. 
Для аналізу ефективності застосування літака з відповідною СУ у 
польотному циклі необхідно надати рекомендації по вибору типу і параметрів 
двигуна у складі СУ. 
 
4. Матеріали та методи дослідження характеристик СУ і ЛА 
При проведенні дослідження використовувались методи системотехніки, 
методи статистичного аналізу, ретроспективний метод, методи математичного 
моделювання робочого процесу та чисельні методи. Як відомо, капітальні 
вкладення в ЛА сьогодні обчислюються по складовим ціни двигуна і планера 
літака даного типу. Проте отримати достовірну інформацію про ці дані 
проблематично. Тому з урахуванням статистичної інформації оцінка ЖЦ СУ 
проводиться залежно від типорозміру двигуна, його призначення, рівня 
технічної досконалості, наслідності розробки, конструктивно-компонувальної 
схеми двигуна і його уніфікації [20, 24]. Вважається, що зниження витрат на 
експлуатацію ЛА вимагає оцінки вартості ЖЦ вже на першому етапі 
проектування. Проектні параметри літака або двигуна вибираються виходячи з 
мінімуму вартості ЖЦ всього парку ЛА даного типу. 
З уточненням проектних даних по авіаційному навчально-тренувальному 
комплексу на різних стадіях життєвого циклу, відкривається можливість 
достатньо детального врахування всіх особливостей експлуатації існуючих 
НТЛ. Для цього розглядається ступінь використання ЛА протягом визначених 
польотних завдань, наприклад, політ по кругу, політ на виконання пілотажу, 
політ на дальність та інші. 
Для комплексної оцінки техніко-економічної досконалості НТЛ 




























  (1) 
 
де m  кількість типових польотних завдань, що виковуються ЛА; kВЛА  
коефіцієнт використання ЛА за ЖЦ при визначеному розподілу частки 




















k   характерний 
коефіцієнт польотного циклу ЛА; нAk   значення параметру або характеристики 
для нового ЛА (масо-габаритний параметр, льотно-технічна або техніко-
економічна характеристика); бAk   значення параметру або характеристики для 
базового ЛА (масо-габаритний параметр, льотно-технічна або техніко-
економічна характеристика); s  кількість параметрів або характеристик ЛА; 
Н
ЖЦС   величина вартості ЖЦ нового ЛА; 
Б
ЖЦС   величина вартості ЖЦ 
базового ЛА. 
Для проведення досліджень початковими є конструктивні, вагові, технічні, 
ресурсні і економічні дані по ЛА та маршовому двигуну СУ. Для оцінки 
технічної і економічної досконалості існуючих і нових авіаційних двигунів 
застосовуються методи, засновані на короткострокових і довгострокових 
прогнозах з урахуванням реальних параметрів і характеристик. 
В роботах [6, 33] запропонований показник застосовується для 
дослідження льотно-технічних і техніко-економічних характеристик 
перспективного навчально-бойового літака з турбореактивними двоконтурними 
двигунами. Досліджені варіанти існуючих навчально-тренувальних та 
навчально-бойових літаків, а також варіанти перспективних навчально-бойових 
літаків з новими двоконтурними двигунами. Проте в даній роботі існуюча 
методика удосконалена з урахуванням застосування ТГД у складі СУ. Для 
моделювання польотного циклу літака використовується система 
диференціальних рівнянь руху центру мас НТЛ в формі проекцій сил на осі 
траєкторної системи координат [7]. Застосовується повузлова математична 
модель СУ з ТГД, яка будується, в основному, на робочому процесі авіаційного 
ТГД [6, 19] із застосуванням бази статичних характеристик вузлів і дозволяє 
широко використовувати експериментальні дані. 
Для врахування особливостей обтікання повітрям ЛА з ТГД необхідно 
знати геометрію повітряного гвинта, мотогондоли, крила і оперення, дросельні 
характеристики ТГД. Поліпшення аеродинамічних характеристик літаків за 
рахунок обдування від повітряного гвинта коригує деякі параметри літаків, 
наприклад: швидкість відриву зменшується на 15 ... 20 %, а довжина розбігу – 
на 25 ... 30 % [22]. 
Збільшення швидкості польоту зменшує приріст аеродинамічних сил. Чим 









врахування впливу обдування повітряного гвинта на аеродинамічні сили і їх 
коефіцієнти проводиться їх перерахунок для найбільш характерних режимів 
роботи двигуна СУ. 
У ТГД зі збільшенням повітряної швидкості зростає реактивна потужність. 
Крім того, при зменшенні ступеня дроселювання разом з ростом повної 
потужності збільшується коефіцієнт корисної дії двигуна і зменшується витрата 
палива. Аналіз залежностей кілометрових витрат палива від швидкості польоту 
на різних висотах [6, 21, 22] показує, що зі збільшенням висоти польоту 
кілометрова витрата палива зменшується. Зі збільшенням швидкості польоту 
величина кілометрової витрата палива збільшується. 
При проведенні дослідження визначення необхідної кількості палива 
обґрунтовується для двох рекомендованих режимів польоту. У разі коротких 
трас, коли потрібна кількість палива невелика і не зменшує комерційне 
навантаження, рекомендується застосування максимального крейсерського 
режиму. На довших трасах, коли потрібна така кількість палива, що необхідно 
зменшувати комерційне навантаження, вигідно використовувати економічний 
режим польоту. В цьому випадку крейсерська швидкість нижче, однак маса 
комерційного навантаження більша, ніж в разі використання максимального 
крейсерського режиму. З метою підвищення економічності крейсерського 
польоту його доцільно виконувати на режимі роботи двигунів 80 % 
максимального тривалого режиму. В діапазоні висоти 2300...3200 м приладова 
швидкість польоту складає 190...230 км/год. В особливих випадках 
крейсерського польоту допускається використання надзвичайного режиму 
роботи двигуна СУ. 
На основі розробленої методики вдосконалений існуючий модульний 
програмний комплекс щодо оцінки техніко-економічних характеристик ТГД у 
складі легкого НТЛ [35]. Структура модульного програмного комплексу для 
проведення параметричних досліджень експлуатаційних характеристик двигуна 
силової установки ЛА наведена на рис. 1. Розроблений модульний програмний 
комплекс логічно побудований на основі методики оцінки життєвого циклу 
авіаційного двигуна в системі літака та включає всі необхідні техніко-
економічні показники [7, 35]. Всі розрахункові блоки взаємопов’язані між 
собою і дозволяють проводити дослідження характеристик літаків як з 
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При системному проектуванні і доведенні авіаційних двигунів доцільно 
використовувати єдиний алгоритм дослідження, в основі якого лежить підхід з 
формуванням багаторівневої моделі системи “літак – силова установка”. 
Початковий проект літака і двигуна СУ або формуються з бази даних, яка 
побудована на основі статистичної інформації, або завантажується як готовий 
технічний об’єкт. Після закінчення дослідження проекту кожен об’єкт 
формується, структурується і заноситься в бібліотеку об’єктів окремо по 
планеру літака і двигуна. 
Модуль вихідних даних по планеру ЛА, двигуну СУ, авіаційних засобах 
ураження (геометрія, маса, ресурс і технічне обслуговування, вартість) 
формується користувачем на основі цільових завдань літака. Тут можуть 
задаватися і прогнозні значення параметрів і характеристик, які мають об’єкти 
дослідження світових компаній. Великою перевагою даного програмного 
комплексу є можливість завдання користувачем профілю польоту літака. Для 
ЛА військового призначення це необхідний етап для дослідження нових 
тактичних прийомів з існуючим озброєнням та обладнанням. До інтегральної 
оцінки льотно-технічних і техніко-економічних характеристик ЛА може бути 
підключений модуль експертної оцінки, якщо це необхідно для організації. 
Таким чином, удосконалена методика та удосконалений програмний 
комплекс дозволяють проводити комплексні параметричні дослідження 
характеристик легкого НТЛ з ТГД. Новизна удосконаленої методики 
заключається в одержанні методичного інструменту, за допомогою якого стало 
можливим проводити комплексні дослідження характеристик існуючих та 
перспективних НТЛ з ТГД з урахуванням польотного циклу. Застосування 
показника техніко-економічної досконалості НТЛ дозволяє оцінити техніко-
економічну досконалість нового ЛА або його модернізований варіант з 
урахуванням коефіцієнта використання ЛА, що дуже важливо для НТЛ. 
 
5. Результати дослідження льотно-технічних характеристик НТЛ при 
різних польотних завданнях з різними ТГД у складі СУ 
Як відомо, сучасний літак повинен бути достатньо маневреним і володіти 
помірною тягоозброєністю, мати невеликі посадкові і злітні швидкості, бути 
оснащеним бортовим радіоелектронним обладнанням для польотів вдень і 
вночі. Аналіз існуючого світового парку легких літаків загального призначення 
[7] дозволяє зробити висновок про те, що велику зацікавленість представляють 
літаки компанії Diamond Aircraft Industries, які мають багато модифікацій та 
перспективу розвитку. Дослідження перспективних конструктивно-компо- 
нувальних схем повинно проводитись з урахуванням комплексного оцінювання 
параметрів та характеристик СУ і ЛА. 
Для проведення досліджень щодо формування параметричного обрису СУ 
НТЛ необхідно знати особливості польотних завдань (типових польотів) ЛА, 
обсяг і зміст виконання цих завдань. Такі особливості польотного завдання 
вказують на тривалість режиму роботи двигуна (ресурсні характеристики) і 
маневреність літака (швидкість і перевантаження). Тому в роботі проведено 












– політ по колу;  
– політ на пілотаж;  
– політ на дальність;  
– політ на тривалість;  
– ударне завдання (імітація скидання бомб). 
Для побудови і дослідження профілю польоту в польотному циклі 
розглянемо особливості програм базової підготовки на НТЛ і програму 
підготовки до виконання деяких бойових завдань. Як відомо, польотне завдання 
містить графічну модель польоту, необхідні відомості і розрахунки, викладені 
текстуально або в таблицях (графіках). Розглянемо основні польотні завдання 
на НТЛ для подальшого моделювання польоту літака і роботи двигуна. 
Політ в зону на пілотаж і по колу виконується в простих метеорологічних 
умовах в діапазоні висот від 1000 м до 5000 м. Обов’язково виконуються фігури 
пілотажу: віражі з різними кутами крену (45° або 60°); пікірування з кутом 30°; 
горку з кутом 30°; бойовий розворот; низхідну спіраль з креном 45°; захід на 
посадку (з рубежу).  
Політ в зону на пілотаж на малих висотах виконується в простих 
метеорологічних умовах в діапазоні висот від 200 м до 2500 м з обов’язковим 
виконанням фігур пілотажу: віражі з різними кутами крену (45° або 60°); розгін 
літака до максимальної приборної швидкості Vпр макс на висоті 200 м; розгін 
літака та виконання петлі Нестерова; прицільне пікірування; горку з кутом 30°; 
бойовий розворот; візуальний захід на посадку на висоті 200 м. 
Політ на бомбометання з горизонтального польоту виконується в простих 
метеорологічних умовах в діапазоні висот від 300 м до 500 м. Виконується 
маневр і бомбометання з горизонтального польоту з висоти 300–500 м в 
автоматичному режимі роботи прицільного комплексу. 
Політ на відпрацювання бойового маневрування при подоланні 
протиповітряної оборони на маршруті із застосуванням засобів радіо- 
електронної боротьби виконується в простих метеорологічних умовах в 
діапазоні висот від 200 м до 5000 м. Виконуються фігури пілотажу: 
протиракетний маневр “змійка” з креном 60° із застосуванням індивідуальних 
засобів активних перешкод; маневр для відходу від випущеної ракети класу 
“земля – повітря”, що наводиться з передньої півсфери або наводиться 
навздогін.  
Таким чином, із врахуванням основних вимог до змісту польотних циклів, 
розроблені типові профілі польоту для НТЛ, по яким проводиться математичне 
моделювання польоту ЛА. 
Наведено частину результатів досліджень і показані основні умови 
проведення розрахунків. Наприклад, політ на дальність та тривалість 
розраховувався при двох умовах: 
а) витрата пального Gп=const та максимальна злітна маса літака Мла зл=var; 
б) витрата пального Gп=var та максимальна злітна маса літака Мла зл=const. 
Для проведення подальших досліджень в якості об’єкта дослідження обра-









льно-тренувального, а також для розвідки і спостереження. Склад СУ літака 
DART-450 встановлений наступним чином: 
– з двигуном AI-450CP [37] із застосовуванням повітряного гвинта MTV-5-
l/210-56 (5 лопатей, діаметр 2,1 м); 
– з двигунами AI-450CP-2, МС-500В-С [38] із застосовуванням 
повітряного гвинта MTV-27/210-58D (5 лопатей, діаметр 2,1 м). 
Максимальна дальність польоту літака отримана при таких припущеннях: 
крейсерська швидкість польоту літака з двигуном AІ-450СР на висоті 3200 м – 
352 км/год. Зі збільшенням потужності застосовуваного двигуна крейсерська 
швидкість збільшувалася. Крейсерська швидкість польоту літака з двигуном 
AІ-450CP-2 на висоті 3200 м – 410 км/год, крейсерська швидкість польоту 
літака з двигуном MC-500B-C на висоті 3200 м – 434 км/год. Гарантійний запас 
палива в розрахунку склав 3 % від загального запасу палива. Отримані 
результати досліджень при різних умовах польоту літака з різними двигунами 
наведені в табл. 1. 
Політ НТЛ на виконання ударної задачі розраховувався при двох умовах:  
а) тактичний радіус Rтакт=const, Gп=var, Мла зл=var;  
б) тактичний радіус Rтакт=var, Gп=const, Мла зл=var. 
Результати імітації виконання ударного завдання отримані при таких 
припущеннях: політ здійснюється на гранично малій висоті, що необхідно для 
забезпечення скритності літака, який не має комплексу оборони. Розглядається 
бомбардувальний варіант з бомбами ОФАБ-100М на двох вузлах підвіски, 
оскільки такий варіант найбільш часто використовується для імітації виконання 
ударного завдання на НТЛ типу Л-39. Злітна маса літака збільшувалась на масу 
бомб (2×125 кг), підкрилових утримувачів (2×17 кг), пускових пристроїв 
(2×21 кг). При модифікації літака в ударний, крім збільшення злітної маси 
літака на масу бомбового навантаження, пілонів та пускових пристроїв, 
необхідно посилення конструкції крила та фюзеляжу літака, встановлення 
прицільного обладнання. Врахування збільшення злітної маси літака проведено 
у відповідності до умови існування літака [20, 21]. Підвіска озброєння збільшує 
лобовий опір літака приблизно на 20 %, що призводить до збільшення 
кілометрових і годинних витрат палива. Зміна балансування літака та зміна 
несучої здатності крила не враховувалися. Гарантійний запас палива при 
розрахунку становить 30 хвилин польоту без зовнішніх підвісок.  
Аналіз польотних даних НТЛ типу DART-450 свідчить про те, що 
тактичний радіус дії Rтакт складає приблизно 250 км. Рівність тактичного 
радіусу Rтакт забезпечувалась зменшенням запасу палива у літаків з двигунами 
AІ-450СР та AІ-450CP-2 (ДП “Івченко-Прогрес”, Україна). Характеристики ЛА 
при виконанні ударної задачі з різними двигунами при Rтакт=const зведені в 
табл. 2, а при Rтакт=var – у табл. 3. 
З урахуванням наявних даних по літаку DART-450, характеристик двигуна 
СУ та гвинтів, що присутні у відкритих джерелах, похибки у достовірності 
визначення основних льотно-технічних характеристик літака складають не 
більше 5 %. Проте в окремих випадках оцінка технічної або економічної 












або навіть його функціональних властивостей [7, 25]. У інших випадках для 
однозначності оцінки можливо використання комплексного критерію, який 
об’єднує в собі значення окремих часткових критеріїв. Це, як правило, критерій 
“вартість – ефективність”, який об’єднує в собі окремі значення критеріїв 
вартості і тактичних можливостей літака. 
З уточненням проектних даних по авіаційному навчально-тренувальному 
комплексу на різних стадіях ЖЦ ЛА, відкривається можливість достатньо 
детального врахування всіх особливостей експлуатації існуючих НТЛ. Перш за 
все, це відноситься до порівняльної оцінки ЛА з використанням показників 
технічної та економічної досконалості. Для цього розглянутий ступінь 
використання ЛА протягом 11 польотних завдань. 
Комплексна оцінка досконалості авіаційного навчально-тренувального 
комплексу проводиться на основі показника техніко-економічної досконалості 
ЛА, який наводився раніше[7, 36]. За типовий варіант базового літака прийнято 
літак DART-450 з двигуном АI-450CP. Дві наступні компонувальні схеми НТЛ 
включають: 
– літак DART-450 з двигуном АI-450CP-2; 
– літак DART-450 з двигуном MC-500B-C (АТ “Мотор Січ”, Україна) і 
його модернізований планер. 
Аналіз формули (1) показує, що при однаковому коефіцієнті 
використання літака одержані різні коефіцієнти польотного циклу літака, а 
призначення коефіцієнту використання літака впливає на сумарну величину 
показника досконалості НТЛ. Аналіз результатів показує, що величина 
показника техніко-економічної досконалості НТЛ залежить від вартісних 
показників та характеристик ЖЦ літака з вибраним двигуном. Як видно із 
формули (1), на НТЛ, що виконують більшість задач по навчальному 
тренуванню або розвідці, доцільно встановлювати двигуни типу АI-450CP, 
оскільки вони мають найвищий показник техніко-економічної досконалості. 
Проте, тільки значне збільшення коефіцієнту використання ЛА для виконання 
ударних задач призведе до покращення величини показника досконалості 
літаків з двигунами АI-450CP-2 та MC-500B-C. 
 
Таблиця 1  

































Політ на дальність (Gп=const; Мла зл=var) 
АI-450CP 1600 1220 0,2243 74,63 78,90 233 
АI-
450CP-2 










1715 803 0,3107 127,55 136,61 134 
Політ на дальність (Gп=var та Мла зл=const) 
АI-450CP 1600 1220 0,2243 74,63 78,90 233 
АI-
450CP-2 
1600 820 0,2730 106,62 112,04 151 
MC-
500B-C 
1600 460 0,3012 119,26 131,03 107 
Політ на тривалість (Gп=const та Мла зл=var) 
АI-450CP 1600 1174 0,2218 51,15 51,48 324 
АI-
450CP-2 
1633 1050 0,2285 69,27 69,30 238 
MC-
500B-C 
1715 828 0,2921 93,51 94,16 176 
Політ на тривалість (Gп=var та Мла зл=const) 
АI-450CP 1600 1174 0,2218 51,15 51,48 324 
АI-
450CP-2 
1600 910 0,2276 69,46 66,00 209 
MC-
500B-C 
1600 441 0,2891 92,35 93,20 104 
 
Таблиця 2  













































2231 500 0,3331 92,6 103,5 801 130 
АI- 
450CP-2 
2361 500 0,4026 132,8 144,6 554 116 
MC- 
500B-C 



































































2316 789 0,3355 96,15 91,48 831 1205 177 
АI-
450CP-2 
2386 618 0,4030 133,86 140,00 560 812 127 
MC-
500B-C 
2559 552 0,4378 152,50 153,75 525 761 111 
 
У подальших дослідженнях проведено розрахунок кількісних 
характеристик таких залежностей. Для розрахунку показника техніко-
економічної досконалості НТЛ в якості прототипу взятий літак DART-450 з 
двигуном АІ-450СР. Склад екіпажу 2 людини, СУ складається з одного 
двигуна, гвинта і відповідних систем. Розрахунок економічних характеристик 
літака з різними двигунами проводився при наступних початкових даних: 
призначений ресурс планера літака – 20000 годин; міжремонтний ресурс 
планера літака – 4000 годин; середньорічний наліт одного літака – 1600 годин; 
початкова ціна літака DART-450 з двигуном АІ-450СР (відповідно каталогу 
цін)  3,1 млн. доларів США.  
Початкові дані для двигуна прийнято: призначений ресурс – 12000 годин; 
міжремонтний ресурс – 3000 годин; середнє напрацювання на 1 відмову за 
всіма причинами, що призвели до дострокового знімання двигуна – 3000 годин; 
вартість 1 кг палива – 1,3 доларів/кг; вартість 1 кг масла – 14,2 доларів/кг; 
середня ціна 1 кВт 661 долар. Розрахунок величини технічного 
обслуговування і ремонту (ТОіР) прийнято при однаковій кількості годин 
впродовж ЖЦ для всіх ЛА. 
Слід зазначити, що в проведених дослідженнях передбачається 
встановлювати різні по діапазону потужності двигуни. Одержані величини 
мають попередній характер досліджень, оскільки при уточненні технічних і 
економічних даних по літаку та двигунам кінцеві величини будуть більш 
точними. 
Приведені результати дослідження техніко-економічних характеристик 
літака з різними двигунами у складі СУ при різних польотних завданнях 
(табл. 4–6). Порівняння показника техніко-економічної досконалості ЛА 









техніко-економічної досконалості ЛА у випадку зміни коефіцієнту 
використання ЛА при умові сталості інших значень параметрів ЖЦ. 
Аналіз даних показує, що при зміні цільового призначення ЛА з двигуном 









Літак DART-450, двигун AІ-450CP, призначений ресурс 





































































































124 2524601 132 453 7135628 1519945 
 
Таблиця 5 





Літак DART-450, двигун AІ-450CP-2, призначений ресурс 
























































































































Літак DART-450, двигун МС-500В-C, призначений ресурс 
































































































213 4334592 221 552 9052269 2662717 
 
Таблиця 7  
Порівняння показника техніко-економічної досконалості ЛА 
№ 
з/п 
Варіант ЛА у 














DART-450 з двигуном 
АI-450CP 
12000 3000 1,0 
2 
DART-450 з двигуном 
АI-450CP2 
12000 3000 0,8041 
3 
DART-450 з двигуном 
MC-500B-C 
12000 4000 0,7683 
4 
DART-450 з двигуном 
MC-500B-C 
15000 5000 0,7909 
 
Таблиця 8 
Порівняння показника техніко-економічної досконалості ЛА 
№ 
з/п 





















































0,05 0,05 0,1 
6 Пілотаж 0,3 0,3 0,1 
7 Ударна задача 0,1 0,1 0,3 
 
За допомогою показника техніко-економічної досконалості ЛА можливо 
оцінити досконалість нового ЛА або його модернізацію з урахуванням 
економічних і льотно-технічних характеристик. Коефіцієнт використання літака 
враховує ресурсні витрати двигуна, що важливо для навчально-тренувальних і 
навчально-бойових літаків.  
 
6. Обговорення результатів дослідження техніко-економічних харак-
теристик СУ і ЛА 
Вибір варіанту конструктивно-компонувального рішення проекту літака з 
якнайкращими характеристиками ЖЦ передбачає особливості науково-
методичного характеру, які підкреслюють вагомість і значущість технічних 
рішень на стадії попередніх прогнозів. Одержані попередні результати щодо 
вибору параметричного обрису двигуна СУ для легкого НТЛ типу DART-450 
наведені в табл. 1–3. Одержані результати досліджень дозволяють 
стверджувати, що максимальна дальність польоту літака з різними двигунами 
при однаковій злітній масі визначається, в основному, запасом палива, а не 
економічністю витрати палива (табл. 4–6). Тому двигун AІ-450СР має перевагу 
у всіх характеристиках, крім злітної дистанції, яка найменша у літака з 
двигуном МС-500В-С. 
Встановлено, що максимальна дальність польоту літака при однаковому 
запасі палива найбільша в літака з двигуном AІ-450СР, менша у літака з 
двигуном AІ-450СР-2 (табл. 5), а найменша у літака з двигуном МС-500В-С. 
Максимальна швидкість польоту найбільша у літака з двигуном МС-500В-
С, що пояснюється його найбільшою потужністю на злітному режимі та 
максимальному злітному режимі на заданій висоті при незначно більшій злітній 
масі літака (табл. 6). 
Максимальну тривалість польоту має літак з найменш потужним двигуном 
AІ-450СР, що обумовлено найменшою часовою витратою палива цього двигуна 
при його дроселюванні. 
При імітації виконання ударного завдання перевагу в дальності польоту 
має літак з двигуном AІ-450СР, перевагу в злітних характеристиках та 








При імітації польоту по колу перевагу по дальності та тривалості польоту 
має літак з двигуном AІ-450СР, здатний при повній заправці палива виконати 
18 повних десятихвилинних кіл. Проте літаки з двигунами AІ-450СР-2 та МС-
500В-С матимуть кращі швидкісні та злітні характеристики. 
Попереднє оцінювання енергетичної швидкопідйомності ударного 
варіанту літака при виконанні ударного завдання при рівному тактичному 
радіусі дозволило виявити суттєву перевагу літаків з двигунами AІ-450СР-2 та 
МС-500В-С над літаком з двигуном AІ-450СР. 
Проблемна ситуація при використанні програмного комплексу може 
виникати при визначенні вартості ЖЦ перспективного НТЛ, оскільки компанії-
розробники складових літака не розкривають достовірної технічної та 
економічної інформації. У цьому випадку доцільно використовувати 
статистичну інформацію. 
У подальших дослідженнях передбачається оцінити вплив збільшення 
кількості озброєння та обладнання ЛА на коефіцієнт використання ЛА.  
 
7. Висновки 
1. Аналіз існуючого світового парку легких літаків загального призначення 
свідчить про те, що характеристики літака типу DART-450 є перспективними 
для його модифікації.  
2. На основі удосконаленої методики оцінки техніко-економічних 
характеристик ТГД у складі легкого НТЛ проведені дослідження льотно-
технічних характеристик літака DART-450 при різних польотних завданнях з 
різними ТГД у складі СУ. Результати дослідження параметричного обрису СУ в 
системі НТЛ показали доцільність розширення діапазону висот і швид- 
костей ЛА. 
3. Чисельний розрахунок проекту літака DART-450 з різними двигунами 
свідчить про те, що для виконання завдань по навчальному тренуванню 
льотного складу доцільно встановлення двигуна AІ-450СР, який має найменшу 
вартість життєвого циклу. Очевидно, що даний літак із встановленим двигуном 
буде мати найнижчу вартість льотної години. Для виконання розвідувальних та 
ударних задач на літаку типу DART-450 доцільно встановлення двигуна AІ-
450СР-2. Для виконання тільки ударних задач на літаку типу DART-450 
доцільно встановлення двигуна МС-500В-С, який має більшу потужність, ніж 
розглянуті двигуни. Проте при модифікації НТЛ в ударний, крім збільшення 
злітної маси літака на масу бомбового навантаження, пілонів та пускових 
пристроїв, необхідно посилення конструкції крила та фюзеляжу літака, 
встановлення прицільного обладнання. Крім того, необхідно провести дослідні 
роботи по зменшенню витрати палива двигуна при інтеграції з планером НТЛ. 
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